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C/SiC复合材料在典型模拟环境下高温拉伸性能研究

唐 君  袁泽帅  黄汝超  袁建宇  徐 林  李军平  卢 鹉
（航天材料及工艺研究所，北京 100076）

文 摘 以先驱体浸渍裂解（PIP）工艺制备的 C/SiC 复合材料为对象，研究了 C/SiC 复合材料在典型模拟

环境下的高温拉伸性能，首次获得了约 3 000 s时间不同变状态条件下材料的高温拉伸性能数据，探讨了不同

条件下 C/SiC复合材料高温承载行为及其变化规律。研究结果表明，C/SiC复合材料经历约 3 000 s复杂阶梯热

环境后拉伸强度仍保持 60% 左右；经历大温度梯度热震后，C/SiC 复合材料的高温拉伸性能保持率反而提高，

最高保持率超过80%；热震温差越大，热震后保温时间越长，对材料的高温拉伸性能保持和提高越有利。
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Study on High Temperature Tensile Properties of C/SiC Composites Under 

Typical Simulated Environments
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Abstract　The high temperature tensile properties under the typical simulated environment of C/SiC composites 
prepared via polymer infiltration and pyrolysis （PIP） method were investigated. The high temperature tensile property 
data of the C/SiC composites under different variable conditions （about 3 000 s） were obtained. The high temperature 
bearing behavior and its variation law of the C/SiC composites under different variable conditions were discussed.  
The results show that the tensile strength of C/SiC composite material can still maintain about 60% after about 3 000 s 
complex step heating.  The high temperature tensile property retention of C/SiC composite material increases after 
thermal shocks with large temperature difference.  The highest temperature tensile property retention exceeds 80%.  
The larger thermal shock temperature variation and longer holding time after thermal shock， which is more beneficial 
to maintian and improve the high temperature tensile properties of C/SiC composites.
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0 引言

C/SiC复合材料具有较高的比强度、比模量和优良

的耐高温性能，作为航空航天新型飞行器热结构部件

的重要候选材料，已经在国内外获得大量应用［1-3］。实

验表明，新型飞行器在大气环境中以高马赫数飞行时，

其鼻锥和机翼前缘部分的温度可达2 000 ℃［4］。复杂的

热-力耦合服役环境对C/SiC复合材料的力学性能有极

高的要求。C/SiC复合材料中碳纤维与SiC基体热匹配

性较差，内部结构存在大量的微细裂纹和孔洞［5-6］。在

受到高温和外来载荷的作用时，这些微裂纹和孔洞可

能进一步扩展形成宏观尺度上的裂纹，表现为基体/纤
维开裂、界面脱粘等，最终导致材料失效和结构的破坏，

且不同热力环境对材料结构和性能影响不一。因此，

研究C/SiC 复合材料模拟服役环境下高温力学行为对

改善材料性能有重要的意义，可以为材料设计、工艺优

化以及工程应用提供理论指导。

已有研究表明，C/SiC复合材料的拉伸断裂应变普

遍小于0. 6%，属于脆性材料，而脆性材料对热震通常

是非常敏感的［7］。材料的抗热震性能是指在温度急剧

变化后材料抵抗破坏的能力。热震温差的大小及过程

中产生的热应力影响材料力学行为。一般陶瓷材料随

着热震温度的升高，强度急剧下降甚至可能会导致材

料失效。例如3D-C/SiC复合材料，热震温差大的试样

损伤大于温度落差小的试样，且寿命显著小于温度落
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差小的试样［6］。但是有一些陶瓷材料，如MAX陶瓷材

料，具有异常热震的机制，即开始时随着热震温度升高

强度逐渐下降，但是当温度升高到一定值时其强度反

而开始升高［8］。材料在经历热震时内部产生的热应力

主要来自于三个方面：（1）因热胀冷缩受到限制而产生

的热应力；（2）多相复合材料因各相膨胀系数不同而产

生的热应力；（3）因温度梯度而产生的热应力［7］。然而

目前研究表明，热应力对C/SiC复合材料力学性能的影

响比较复杂，说法不一，需要进一步探索。可见，由于

陶瓷基复合材料制备工艺和组分等相对复杂多样，热

震对陶瓷基复合材料力学性能的影响也比较复杂，且

目前公开报道的文章中热震条件相对单一，没有考虑

多因素的相互影响，所以针对具体的使用环境研究热

震对C/SiC复合材料高温力学性能的影响具有非常重

要的意义。

本文以PIP工艺制备的C/SiC复合材料为研究对

象，综合考虑飞行器飞行过程的上升、飞行到再入大

气所经历的复杂温场变化，设计三类典型模拟热环

境，研究C/SiC复合材料在复杂阶梯热环境后的高温

拉伸行为，揭示不同条件热考核及热震对其高温承

载行为的影响规律。

1 试验

1. 1 试验材料

C/SiC 复合材料采用陶瓷基复合材料广泛使用

的PIP工艺制备。其中，碳纤维预制体采用机织缎纹

布缝合成型，随后利用 SiC 前驱体经过多轮次的浸

渍-裂解循环致密化后制备而成。

1. 2 拉伸试验条件和方法

设计三种模拟环境（状态一~状态三）。其中，状态

一模拟新型飞行器从起飞到再入大气，热防护结构所

经历的热过程；状态二在状态一的基础上快速降温至

室温（热震温差~1 525 ℃）后再快速升温至1 550 ℃，目

的是获得C/SiC复合材料在经历复杂阶梯热过程和大

温差热震后高温力学性能，验证其重复使用可行性；状

态三是在状态二的基础上，进一步研究热震温差对C/
SiC复合材料高温力学性能的影响，二者的主要区别在

于其中一段大的热震温度落差，状态二约为1 525 ℃和

状态三约为1 825 ℃（图1）。

试件经历三种热状态后均立刻以 2 mm/min的速

度进行高温（1 550 ℃）拉伸试验。拉伸试验采用试

样肩部加持方式，利用通电加热超高温力学性能测

试系统完成测试，测试方法参考 Q/Y 616—2015 执

行。具体高温拉伸试验条件如表1所示。

实验开始前先抽真空，然后充氩气保护，热过程

中保持预载荷 100 N。由于高温试验温度高、时间

长，会对引伸计造成损伤，状态一未安装引伸计，采

用横梁位移法，获得载荷-位移曲线；状态二和状态

三在最后一个阶段试样降温至室温时安装引伸计，

获得应力-应变曲线。拉伸测试前力保持过程中

C/SiC复合材料试样发生的位移和应变未进行记录。

1. 3 断口分析

拉伸试验后采用 Leica EM SCD500 溅射镀膜仪

喷金制样，随后采用 Quanta FEG 650 场发射扫描电

镜对试样进行宏/微观观察，分析C/SiC复合材料拉伸

断裂损伤模式和破坏机理，其加速电压为20 kV。

2 结果与讨论

2. 1 高温拉伸性能

图1　C/SiC复合材料阶梯加热曲线

Fig. 1　Step heating curves of C/SiC composites

表1　高温拉伸试验条件

Tab. 1　Test conditions of high temperature tensile experiments

阶梯加热状态

室温

状态一

状态二

状态三

25 ℃
1 550 ℃（800 s）+1 850 ℃（500 s）+1 980 ℃（500 s）+1 850 ℃（500 s）+1 550 ℃（500 s）
1 550 ℃（800 s）+1 850 ℃（500 s）+1 980 ℃（500 s）+1 850 ℃（500 s）+1 550 ℃（500 s）

阶梯加热后随炉快速降（~30 s）温至室温，再快速(35 s)加热至1 550 ℃
1 550 ℃（800 s）+1 850 ℃（500 s）+1 980 ℃（500 s）+1 850 ℃（500 s）阶梯加热后随炉

快速（~35 s）降温至室温，再快速(35s )加热至1 550 ℃保温500 s

总保温时间

t/s
0

2 800
2 800

2 800

加载速率

υp/mm·min-1

2
2
2

2
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图2为不同状态下C/SiC复合材料典型试验件载荷-
位移曲线和应力-应变曲线。由图2可知，室温和三种

热状态下C/SiC复合材料的拉伸载荷-位移曲线和应力-
应变曲线均呈非线性特征（其中在载荷-位移曲线中，

初始阶段~0. 1 mm内的拐点为夹具与试样间的滑移导

致），应力-应变曲线显示，曲线大致可分为两个直线段，

且直线段斜率均随应力增大而减小，未出现斜率再上

升的过程。这意味着在上述状态下C/SiC复合材料在

基体开裂不久就发生了整体断裂失效。

从表2拉伸试验结果可知，常温下C/SiC复合材料

的拉伸强度为204 MPa。与常温下拉伸性能相比，经过

状态一过程后的C/SiC复合材料高温拉伸强度保持率

约59. 8%；经历状态二和状态三热过程后，该材料的高

温拉伸强度保持率比经历状态一后的高，尤其是经历

状态三热过程后，高温拉伸强度保持率高达82. 4%。

经过状态二和状态三的热过程后，C/SiC复合材料在

1 550 ℃弹性模量较室温高，断裂应变较室温低。这说

明经历状态二和状态三后，C/SiC复合材料高温拉伸过

程中发生弹性变形减小。

2. 2 断口形貌

图 3为 C/SiC 复合材料拉伸测试断口宏观形貌。

C/SiC材料室温拉伸断口粗糙，表明裂纹扩展不仅受

纤维和基体的影响，也受纤维/基体界面的影响［9］。

在裂纹扩展过程中，裂纹尖端遇到纤维束后发生偏

转，由于碳纤维与基体界面强度低于碳纤维本身的

强度，因此裂纹受到碳纤维阻碍后沿着强度相对较

弱的纤维与基体界面扩展，形成较为粗糙，不平齐的

断口形貌［图 3（a）］。经过三种复杂热过程后［图 3
（b）~（d）］，C/SiC复合材料拉伸断口与室温下拉伸断

口相比较为平整，表明经过状态一~状态三热过程

后，材料内部组织结构和承载能力发生了变化，裂纹

尖端扩展至碳纤维后偏转程度较小或不偏转。由宏

观观察结果判断，经过复杂热过程后，C/SiC 复合材

料断裂模式由室温下纤维拔出向纤维断裂转变。

不同状态 C/SiC 复合材料拉伸断口微观形貌如

图 4 所示。可见，C/SiC 复合材料室温拉伸断口基体

比较疏松，纤维束几乎没有被破坏，纤维从基体中拔

出。经过状态一~状态三热过程后，C/SiC 复合材料

基体发生不同程度的烧结。其中，在状态一基体中

观察到贯穿基体的裂纹。断口仍存在大量的拔出纤

维束，但是目测拔出纤维长度比室温下的小。

表2　拉伸试验结果 1）

Tab. 2　The results of tensile test 

模拟环境

RT
状态一

状态二

状态三

σ̄t /MPa
204
122
155
168

保持率 /%
-

59.8
76.0
82.4

Ēt/GPa
58.9

-
67.3
80.7

ε̄t /%
0.43

-
0.25
0.25

注：1）由于测试过程中，试样与夹具间隙、非标距段拉伸变形等

因素影响，不能根据载荷-位移曲线获得材料该状态下的真实弹性模

量和断裂应变数据。因此，由于状态一未安装引伸计，未获得真实弹

性模量和断裂应变数据。

（a）　载荷-位移曲线

（b）　应力-应变曲线

图2　C/SiC复合材料不同状态下拉伸曲线对比

Fig. 2　Tensile curves of C/SiC composites at different conditions

   （a）　RT                         （b）　状态一

（c）　状态二                    （d）　状态三

图3　C/SiC复合材料宏观断口形貌

Fig. 3　Macroscopic fracture of C/SiC composite specimens
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2. 3 复杂热过程对C/SiC复合材料拉伸性能影响

室温下，C/SiC 复合材料具有较高的拉伸性能，

断裂应变为 0. 43%，断裂模式为纤维拔出。这是由

于 SiC基体在制备过程中会逸出小分子，从而在基体

内部形成大量裂纹、孔洞等缺陷。加载过程中裂纹

首先自基体缺陷处萌生，随后沿着纤维/基体界面扩

展，形成纤维拔出形貌。纤维的拔出需要外力做功

消耗一定能量，因此起到增韧作用［10］。
与室温拉伸试验相比，经过状态一~状态三热过程

后C/SiC复合材料拉伸强度和断裂应变均发生不同程

度降低，拔出纤维束长度明显减小，断裂模式向纤维断

裂转变。这是由于C/SiC复合材料在高于1 600 ℃后，

材料基体发生烧结，对纤维/基体界面产生影响，导致碳

纤维与基体的界面结合增强，增加纤维拔出所需能量［11］。
同时，文献［10，12-13］研究表明界面层对于复合材料

的性能有着至关重要的影响，如果界面粘结较强，则当

基体中的裂纹扩展到纤维时，界面一般不发生脱粘，而

只有大量纤维的破坏，复合材料中不再存在桥联裂纹

的纤维，因此不会起到增韧效果。另外，较高的界面滑

行阻力也会阻止断裂纤维从基体中拔出。这些均导致

基体裂纹不易偏转，进而发生脆性断裂，复合材料的强

度和破坏应变降低。

2. 4 热震对C/SiC复合材料高温拉伸性能影响

从拉伸性能测试结果可看出，经过状态二和状

态三后 C/SiC 复合材料拉伸强度较经历状态一后要

高 27% 和 38%。且状态二和状态三下的 C/SiC 复合

材料试样断口目测平均纤维拔出高度大于状态一。

这是由于状态二和状态三中 C/SiC 复合材料经历一

次由高温快速冷却到室温再快速升温的热震过程。

在快速冷却阶段，由于温度快速下降，SiC 基体和碳

纤维热膨胀系数不同会产生热应力［14］。热应力导致

应力集中并在应力集中处产生基体裂纹（只要界面

结合部分不发生界面破坏，基体仍能起到传递载荷

和承受载荷的作用［15］），起到微裂纹增韧强化作

用［16］，同时微裂纹可松弛部分残余应力［17］，导致界面

结合强度一定程度降低［18］，可以提高纤维强度保持

率。在快速升温阶段，由于最终温度低于 1 600 ℃，

基体不会进一步发生烧结，但是会发生热膨胀，与状

态一相比可能会进一步降低纤维/基体界面结合力，

从而导致状态二和状态三拉伸强度高于状态一。

对比经过不同温度热震的状态二和状态三的

C/SiC复合材料，拉伸强度 σ̄t状态三略高于 σ̄t状态二。这可

能是由于，C/SiC复合材料经历状态三由高温回到室

温的过程中，所经受的温差比状态二高 300 ℃，内部

的各组分间的热失配和由此引发的累积热应力、界

面残余剪切应力要高于状态二。这就使得冷却至室

温时，状态三下的 C/SiC 复合材料试样内裂纹、间隙

在数量上和开裂程度上都要高于状态二，缓解了基

体烧结体积收缩等导致的界面结合强度增高现象，

最终导致最大脱粘力要小于状态二。在最后温度升

至 1 550 ℃后，状态三保温 500 s，这也导致状态三材

料基体膨胀程度高于状态二。当界面结合力适中，

在界面脱粘后，基体裂纹发生偏转，扩展路径加长，

且由于裂纹不在一个横截面上扩展，因此减轻了纤

维应力集中，同时也减缓了断裂过程；另一方面，基

体裂纹张开并扩展后，界面脱粘使连续纤维在脱粘

长度范围内承受了更高的应力，纤维性能得到了更

大程度的发挥［13，19］，同时保温过程中，使应力得以更

充足地释放，从而降低了材料尤其是基体因残余应

力集中而发生开裂的概率，使材料自身的承载能力

得以改善或提高［16］。可见在一定范围内，更大的热

震温差和保温时间对于提高 C/SiC 纤维束复合材料

的拉伸强度保持率有利。

3 结论

（a）　RT

（b）　状态一

（c）　状态二

（d）　状态三

图4　不同状态下C/SiC复合材料微观断口形貌

Fig. 4　Microscopic fracture of C/SiC composite specimen 
under different variable conditions
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（1）C/SiC复合材料在经过约 3 000 s长时间阶梯

加热后，材料仍保持较高的拉伸性能，高温拉伸性能

保持率为 59. 8%。材料变化主要表现为基体烧结、

体积收缩，这些变化降低了基体对纤维的均匀承载

作用，限制了纤维拔出效应，断裂模式由室温下的纤

维拔出转变为纤维断裂。

（2）引入热震段后能显著提高材料高温拉伸性

能，最高拉伸性能保持率超过 80%。性能提高的主

要原因是热震降温段产生的热应力，增加了基体中

微裂纹数量，起到微裂纹强韧化作用。且在一定范

围内，热震温差越大和保温时间越长，更有利于缓解

基体烧结，体积收缩等导致的界面结合力增强现象，

最终使得 C/SiC 复合材料纤维基体及界面性能得到

了更大程度的发挥。
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